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2 つの方式に劣るが，化学推進と比較すると 1 桁以上も大きな比推力を発揮すること
ができるという特徴を持ち，その有用性から近年様々な衛星に搭載され，多くの実績






図 1.1 ヒドラジン一液式スラスタの外観[6] 
（アリアン 5 の VEB (Vehicle Equipment Bay)に搭載された 400N スラスタ） 
表 1.1 代表的な宇宙推進機（スラスタ）の方式とその特徴 




いる技術試験衛星 9 号[5]がこの方式を採用している． 
 
1.2 RCS スラスタ 
人工衛星や宇宙機が宇宙空間にて所定のミッションを達成するためには，衛星を要求さ
れる姿勢・軌道へ導くための姿勢制御アクチュエータの搭載が必要となる．このようなア
クチュエータを総称して姿勢制御系(RCS; Reaction Control System)と呼ぶ．一般的な衛









スラスタを同じ秒数作動させる．よってスラスタを用いて 3 軸方向のトルク×2 方向の計





図 1.2 衛星の姿勢制御系(RCS)スラスタ概念図[8] 
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1957 年のスプートニク 1 号の打ち上げに端を発して米露間の宇宙開発競争が始まり，
ミッションの高度化から衛星への RCS スラスタの搭載が始まったのは 1960 年代初頭であ
ると言われている．その頃は当時触媒による着火が可能であった過酸化水素（H2O2）を推
進剤とした一液式スラスタが開発され，NASA の Syncomシリーズや Mercury，ソビエト
連邦の Vostok など多くの衛星への搭載がなされていた[9]．しかし，NASA がヒドラジン











一因となってきた[11]．さらに，ヒドラジンは 2011 年 6 月より欧州の REACH 法が定める
高懸念物質（SVHC：Substances of Very High Concern）に指定されており，近い将来使
用に制限が伴う可能性が指摘されている[12]．加えて，これまで触媒 Shell-405 の製造を担
ってきた Shell Chemicals が，2002 年に製造を中止したという事実もある．現在では代替
品として，Aerojetが製造を行う S-405 や欧州製の KC12GA 等が用いられているが，これ
らの触媒は性能面で若干の差異が確認されている[13][14]．各国の宇宙開発機関ではこれらの
















表 1.2 ヒドラジンと代表的な低毒性推進剤との比較[15] 
 
 HAN 系推進剤 
HAN（Hydroxylammonium Nitrate; NH2OH･HNO3）を主成分とした推進剤であ
り，代表的なものには米国空軍研究所が開発した AF-M315E や，JAXA の SHP163, 

















凝固点, ℃ 2 <－30 －22 －7 －6 
密度, g/ml 1 1.4 1.5 1.3 1.4 
理論比推力, s 239 276 266 255 182 
密度比推力,  
s･g/ml 
241 396 390 332 256 
断熱火炎温度 1183 2401 2166 2054 1154 
LD50（経口）, 
mg/kg 




91[17] >2000[17] N/A N/A 1941 
(計算値) [20] 
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AF-M315E を用いたスラスタについては，2019 年 6 月 25 日に Falcon Heavy によ
って打ち上げられた Space Test Program-2 (STP-2)に含まれる衛星のひとつである
Green Propellant Infusion Mission (GPIM)に搭載され，現在実証が行われている．
スラスタは Aerojet Rocketdyne や Busek Co. Inc.が製造を担っており，既に 1N およ
び 22N のスラスタがラインナップされている[21] [22] [23]． 
JAXA の開発した推進剤 SHP163 については，2019 年 1 月 18 日にイプシロンロケ
ット 4 号機にて打ち上げられた小型実証衛星 1 号機 (RAPIS-1)のミッションのひとつ
として，触媒による燃焼を用いた 1N スラスタの軌道上実証が行われている[15][24] 
[25]．このスラスタは地上試験においては比推力約 200s，累積作動時間 5000s，累積
パルス数 10000 回等の性能が報告されている．SHP163 の特性について詳しくは後述
する． 
IHI エアロスペースによって開発された HNP は，HAN／HN（硝酸ヒドラジン）
／メタノール／水から構成され，この組成により HAN の 2000℃近い燃焼温度や自触
媒作用といった欠点を抑えることが可能となっている．既に HNP を推進剤とした 4N
クラスのスラスタが製作されており，真空シャンバ内の燃焼試験で推力 1～3N，パル
ス作動 4000 回以上，トータルインパルス 1000N･s 以上，比推力 170s 等の性能が得
られている．このスラスタは小型衛星用として設計されており，3D プリンタを活用
して部品点数を減少させコスト削減を図るなどの工夫が施されている[26] [27]． 
 ADN 系推進剤 
ADN (Ammonium Dinitramide; NH4N (NO2)2)は元々1970 年代のロシアで固体ロ
ケットエンジンの酸化剤として研究が行われていたが，のちに HAN と同様に水に溶
解することから液体推進剤としての利用が検討されるようになった．代表的な推進剤
には LMP-103S や FLP-106 などが挙げられる．特に LMP-103Sを利用したスラスタ
は，2010 年のスウェーデン宇宙公社 (Swedish Space Corporation; SSC)の PRISMA











衛星ほどよし 3 号機には過酸化水素を推進剤とした推進系が搭載されている[30]． 
 7   
 
本研究室では JAXA によって開発された国産の推進剤 SHP163 に着目し，スラスタの
開発を行ってきた．以下に SHP163 の主成分である HAN や推進剤自体の化学的・物理的
な性質や燃焼特性について述べる． 
 
1.5 HAN (Hydroxylammonium Nitrate) 
HAN (Hydroxylammonium Nitrate; 硝酸ヒドロキシルアミン)は化学式 NH2OH･
HNO3 で表される常温・常圧で白色の固体であり，潮解性を示す物質である．化学的には
ヒドロキシルアミンと硝酸由来の塩であり，容易に水に溶ける性質を持つ．常温では最高






その中で，1970 年代以降 HAN 溶液を貯蔵するタンクの爆発事故が複数確認されている
[32] [34]．後の調査によって，これらの事故は HAN が持つ自己触媒作用という特性が原因で
あると判明している．自己触媒作用とは，化学反応によって生成される物質が，もとの物
質の反応をより促進する作用のことを言う．HAN 溶液の自己触媒作用は 1981 年に
Gowland らによって説明されており，それによれば溶液の分解は HNO2（亜硝酸）の存
図 1.3 HAN 系推進剤の各圧力条件下における線燃焼速度特性[37] 














1.6 HAN 系推進剤 SHP163 
SHP163 は ISAS / JAXA によって開発された HAN 系の液体推進剤で，HAN (NH2OH･
HNO3) / AN (NH4NO3) / 水 (H2O) / メタノール (CH3OH)を質量比 73.6 / 3.9 / 6.2 / 16.3
で混合させた溶液である．常温常圧でわずかな淡黄色，わずかなメタノール臭を示す．表 1.3
に SHP163 を構成する各成分の物理的特性を示す．SHP163 は酸化剤／燃料の混合物であ






き，かつ HAN との量論混合比が最適となるメタノール 16.3%という質量割合が採用された


















 HAN[39][40] AN[41] メタノール[42] 水 
化学式 NH2OH･
HNO3 
NH4NO3 CH3OH H2O 
質量比, wt% 73.6 3.9 16.3 6.2 
融点, ℃ 48 170 -98 0 
沸点, ℃ N/A >210（分解） 65 100 
密度, g/ml 1.92 1.72 0.793 1 
CAS No. 13465-08-2 6484-52-2 67-56-1 7732-18-5 











   
図 1.4 HAN 系推進剤の組成と線燃焼速度特性の関係[37] 
表 1.3 SHP163 の各成分とその物理的特性 


















中でもプラズマ生成用の二次ガスとして Ar を供給し，Ar プラズマと推進剤 SHP163 を
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第 2 章 実験機器 
 
2.1 真空装置 
本研究では真空層内の減圧下においてスラスタの作動を行う．図 2.1 (a) に真空層の外観
図，(b) に排気系のコンフィグレーションを示す．真空層は内径φ600mm，長さ 1000mm
の円柱形状となっており，材質は SUS304 である．排気にはロータリーポンプとメカニカ






(a)                                   (b) 




を表 2.1 に示す．通常のスラスタの作動には NISTAC 製 HV-2K10 を用いるが，第 5 章に
おける電極間距離(𝑑𝑒)が 10.7mm のスラスタの実験において同電源では所望の放電形態が
出力できなかったため，NISTAC 10K05S を用いてスラスタの作動を行っている． 
 
表 2.1 各電源の仕様 
 NISTAC HV-2K10 NISTAC 10K05S 
Voltage Range 0～2.0kV 0～10kV 
Current Range 0～1.0A 0～0.5A 
Output CC / CV CC / CV 





業製のロードセル LTS-200GA M2 を用いる．スラスタを固定する上部の板は，2 枚の







の同じ 6 つの錘を用い，1～6 個の錘を順番に糸へ吊り下げていき，それぞれの荷重と出力
電圧の関係をグラフにプロットし，それらの近似直線の傾きが校正係数となる．キャリブレ
ーションは実験前に 2 回，実験後に 1 回行い，それぞれの傾きを平均してその実験全体の
校正形数を導出する． 
 
図 2.2 スラストスタンド外観 
 
表 2.2 推力測定用ロードセルの仕様 




0.680～0.720N/mV (actual condition) 
Recommended bridge voltage 1～2V, AC or DC 
Bridge Resistance 120Ω ± 10% 
Rated Output 1.5mV/V 
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                     (a)                                        (b) 




う．電圧プローブは Tektronix 製の P6015A，電流プローブは Tektronix 製の TCP312A / 
TCPA300 や HIOKI の 9274 / 3270（アンプ），3273-50 / 3272（電源）の 3 つを用いてい
る．それぞれの仕様を表 2.3 および表 2.4 へ示す． 
 
表 2.3 電圧プローブの仕様 
 Tektronix P6015A 
Bandwidth DC 
Range 0～20kV 











Bandwidth DC～100MHz DC～AC10MHz DC～50MHz 
Range 0～5A (1A/V) 0～20A 30A rms 
Accuracy ≤3% 0.5%rdg. ±0.1%f.s. ±1.0%rdg.±1mV 
Response ≤3.5ns ＜35ns ＜7ns 
Output (Amp) ±5V ±5V ±1V 
 




剤供給圧等の高い圧力範囲を測定する際には KEYENCE 製 AP-13S を，真空層圧力の測定
には PFEIFFER 製のピラニ真空計 TPR 280 をそれぞれ用いる．各圧力計の仕様は表 2.5
に示す通りとなっている． 
表 2.5 各圧力計測系の仕様 
 
2.3.4 推進剤・ガス流量測定系 







プラズマ生成のための 2 次ガスであるアルゴンの流量は，KEYENCE FD-A10 を用いて
取得する．この流量計は N2 のみの流量を測定する仕様となっているが，これは過去に Ar
や He など様々な流体の流量を校正係数を用いて算出していたためである．各流体の校正係
数は，水上置換法で求めた実流量と，流量計から出力された流量とを比較することで算出し












 KEYENCE AP-13S PFEIFFER TPR280 
Range 0～20MPaG 5 ∙ 10−3～1000hPaA 
Accuracy ± 0.5% of F.S ± 15 % (10−3～100hPa) 
Response 1ms 80ms 
Output 4～20mA 2.2～8.5V 
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KEYENCE WAVE LOGGER を用いることで一覧化することができ，実験中のモニタリン
グや実験後のデータ整理を行う．推力測定に用いるロードセルの収集にはひずみゲージ計
測ユニットの NR-ST04 を，それ以外の測定系の収集には高速アナログ計測ユニットの NR-
HA08 を用いた．すべての実験におけるデータ収集はサンプリング周波数 1kHz で行ってい
る．それぞれの仕様を表 2.7 へ示す． 








 KEYENCE FD-SS02A KEYENCE FD-A10 
Range 0～200mL/min 0.3～10L/min 
Zero cut flow rate Off <0.3L/min 
Accuracy ±3%F.S. ±0.5%F.S. 
Response 50ms 30ms 
Output 4～20mA 4～20mA 
 KEYENCE NR-ST04 KEYENCE NR-HA08 
Setting range ±5mV 
±1V, ±5V, ±10V 
±20mA 
Input impedance > 1MΩ 





Accuracy ±0.2% of F.S. ±0.1 of F.S. 
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2.4 推進剤およびプラズマ生成用 2 次ガス供給系 
図 2.4 に推進剤およびアルゴンガスの供給系のコンフィグレーションを示す． 

















図 2.5 推進剤およびプラズマ生成用 Ar ガス供給系 
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スワル数; 𝑆𝑔）の定量化については式 3.1 に示す式を用いており，このスラスタについては
𝑆𝑔 = 6.7となるように設計している．これらの値は，過去に形状スワル数（ 𝑆𝑔 =
0, 3.4, 6.7, 13.4 ; 計 4 パターン）とアルゴンガスの質量流量（0.125, 0.150, 0.175 g/s ; 計 3
パターン）をパラメータとして推進剤の着火率および点火遅れ時間を評価した際，?̇?Ar =
0.15g/sかつ𝑆𝑔 = 6.7が最も良い性能を示したためである[50]． 
𝑆𝑔 ≡
(𝑅𝑐 − 𝑅0) ∙ 𝑅𝑐
𝑛𝑅0
2  
(𝑅𝑐：旋回半径[m], 𝑅0：オリフィス半径[m], n：オリフィスの数) 
図 3.1 放電プラズマ点火システムを用いた一液式スラスタ 
(3.1) 
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る．SHP163 の爆轟性に関する先行研究によれば，SUS304 配管を用いる際の SHP163 の
限界薬径は 10～22mm の間にあることが分かっており，このスラスタの流路径は安全対策
上十分であると言える[52]． 
ノズルのスロート径は𝜙1.25mm，出口の径𝜙8.5mm であり，これは膨張比約 46 に相当す
る．ノズルスロート径は NASA CEA[63]を用いたシミュレーション結果から，推進剤流量
























 20   
 
3.2 スラスタの作動シーケンス 
スラスタの作動シーケンスを図 3.2 に示す．このスラスタは Phase1～3 の 3 つの段階を
経ることで作動がなされる．横軸は時間を表しており，Phase 1 のアルゴンガスのバルブを
ON する際の時間を 0 秒としている．それぞれのフェイズについての概要は表 3.1 において
説明している． 
スラスタの作動を停止する場合，Phase1～3 の段階を逆に行う．推進剤バルブ ON～OFF




図 3.2 スラスタ作動シーケンス 
 
表 3.1 スラスタ作動シーケンスの各作動フェイズの概要 
Phase No. 時間 概要 
Phase 1 0～2s アルゴンガス供給系の電磁弁を OPEN し，アルゴンガスに旋回
を加えながらスラスタ内への供給を行う． 
Phase 2 2～4s DC 電源を作動させ，アノード－カソード間でアルゴンプラズマ
を生成する． 









 21   
 
3.3 実験コンフィグレーション 
図 3.3 にスラスタ作動を行う際のコンフィグレーションを示す． 推進剤およびアルゴン














限電圧 2kV，制限電流 0.8A の CC 作動によって放電を制御している． 
実験パラメータは推進剤供給圧(𝑃𝐹)とし，先行研究に則って𝑃𝐹 = 0.2, 0.4, 0.6, 0.8MPaGの 4
パターンで実験を行う．評価項目は，放電の電流・電圧値，カソード／ノズルそれぞれに流
れる電流値，消費電力値，推力，比推力，推力電力比，推進剤流量，燃焼室圧力である．燃
焼室圧力については 2.4 章でも述べたとおり，Ar の供給系ソレノイドバルブ下流の圧力計
が示す値を燃焼室圧力とする[54]．消費電力の値の導出には一般的なプラズマの消費電力と














さらに，推進剤 SHP163 の理論比推力(𝐼𝑠𝑝𝑡ℎ)は 276 秒であると既に分かっているため，
式 3.3 のこのスラスタの理論推力(𝐹𝑡ℎ)を用いて，アルゴンガス流量(?̇?Ar = 0.15g/s)の存在
を考慮したある流量時における理論比推力(𝐼𝑠𝑝𝑡ℎ,Ar)は以下のように表すことができる． 




















図 3.3 実験コンフィグレーション 
 
3.4 取得されたスラスタ性能 
図 3.4 に，𝑃𝐹 = 0.8MPaGの条件下におけるスラスタ作動中の各評価項目の時間履歴を示
す．横軸は Phase 1 の開始を 0 秒とした際の時間を示しており，縦軸には上から真空層圧
力，推力と燃焼室圧，推進剤とアルゴンの流量，電圧値，電流値をとっている．以下，各フ
ェイズで起こっている現象を説明する． 




Phase 2 については DC 電源作動を行っているが，電圧波形に着目すると，t = 2.5sの時
点で電圧値が急に下降している．これがアルゴンガスの絶縁破壊であり，この瞬間からアル
ゴンガスはプラズマ化し，アノード－カソード間に電流が流れる．この段階では電流電圧波
形は比較的安定な放電形態をとっており，電圧約 260V，電流約 0.8A を中心としてわずか
に振動している．推力，燃焼室圧に注目すると，Phase 1 のときよりもわずかに上昇を見せ
(3.5) 




Phase 3 ではスラスタへ推進剤 SHP163 の供給が行われるが，推力／燃焼室圧の立ち上









の流量を供給している．真空層内の圧力に着目すると，Phase 1, 2 の時よりも急勾配で上昇
している．これはアルゴンガスの排出に加えて推進剤の燃焼生成物が気体となって排出さ
図 3.4 各種スラスタ性能の時間履歴 
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れているためである．放電波形に注目すると，Phase 2 の時よりも著しく振動が増幅してい
る．さらに電流については電源側で 0.8A の制限を設けているものの，瞬間的に 2A 以上の
大電流が流れていることが確認できる．これらの放電現象については 3.5 節で考察する． 
この実験における性能は推進剤のバルブ CLOSE までの 3 秒間( t ≈ 17～20s)までの区間
平均を求めることによって算出しており，この試験によって得られた結果は表 3.2 にまとめ
ている． 













から順に𝑃𝐹 = 0.2, 0.4, 0.6, 0.8MPaGのときの流量を示している．縦軸には上から比推力，推
力，推力電力比，消費電力，放電電流値，放電電圧値をとっている．プロットした点は各条
件で 5～6 データを 3 回の実験にわたり取得した際の平均値であり，エラーバーには標準誤
差 1σをとっている．比推力，推力のグラフに示している点線はその流量時におけるアルゴ
ンを考慮した理論比推力(𝐼𝑠𝑝𝑡ℎ,Ar)および SHP163 単体での理論推力(𝐹𝑡ℎ)を示している． 
比推力に着目すると，推進剤供給圧を上昇させた際には𝑃𝐹 = 0.6MPaGまでは値の向上が
見られるが，𝑃𝐹 = 0.8MPaGでは値が減少していることが見て取れる．またアルゴンガスの存
在を考慮した理論比推力と比較しても，𝑃𝐹 = 0.2, 0.4MPaGでは理論値よりも大きな比推力を




















図 3.5 各推進剤供給圧におけるスラスタの性能 





電源側で 0.8A の制限値を設けているのにも関わらず，図 3.4 および図 3.5 において，放
電電流が平均で 1A 付近，パルス的に 2A にまで達している事が読み取れる．この節では，
スラスタ内部で起こっている放電現象をよりミクロな視点から記述する． 
図 3.6 は，推力が定常状態に達した瞬間を 0 秒とした際の放電電流および電圧の時間履
歴である．両者の関係に着目すると，電流／電圧値がそれぞれ比較的安定となる点が 2 点
存在し，それらが交互に高速で入れ替わっているような挙動が確認できる．電流が低い点に












数は平均放電電流 400mA 付近で 103Hz のオーダーとなることが報告されている[58] [59]． 
また，電流電圧値が安定となる領域だけを見ても，電流が増加する際に電圧値も増加
し，逆に電流が減少する際に同時に電圧値が増加するというトレードオフの関係を見せて
図 3.6 放電電流／電圧波形の挙動（横軸は定常推力に達してからの時間を表す） 
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いる．このトレードオフの関係は放電振動の FFT 解析を行う際にも観察される． 
図 3.7 にスラスタ定常状態における放電電流，放電電圧それぞれの FFT 解析結果を示
す．データ数は 4096 個で解析しており，波形は 1kHz で取得しているため，スラスタ作
動中の 4.096 秒間の解析結果ということになる．(a)の結果はスラスタの推力値が定常にな
ってからの 4.096 秒間，(b)はスラスタが定常状態になった後の約 5 秒後からの 4.096 秒間












た，電流値 2.0A 付近から 0.8A への遷移については，電源側で電流値の制限をかけるよう
図 3.7 放電振動の FTT 解析結果 (a) 定常状態になる瞬間，(b) (a)から 5 秒後 









STEP 3: 電源側が設定を超えた過電流の流れを検知し，電流値に制限を与える． 
STEP 4: 電流値が減少し，プラズマは熱平衡状態を維持できず，放電は再びグローとな




ンが確認されている．図 3.8 に点火が失敗した際の推力波形を示す．1 回目の推進剤バルブ
図 3.8 スラスタ作動失敗パターン時の波形 











れると電流電圧値は再び通常の Phase 2 における放電波形に戻る．この後に行っている 2
回目の推進剤投入ではスラスタが問題なく作動している．このように𝑃𝐹 = 0.8MPaGの実験
条件ではスラスタの作動失敗パターンが観察されるが，バルブを閉じてスラスタ内の残留










図 3.9 燃焼室体積が可変のスラスタ構成 
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べる．図 3.9 は燃焼室体積が可変の構成を示しており，この構成において，燃焼室の推力軸
方向の長さ L を変更させた際の推進性能の変化が取得されている．L は 3, 23, 43mm の 3







(b)の𝑐∗効率については，式 3.6 および 3.7 を用いて導出しているが，これはこのスラスタに
おいて𝑐∗効率の定義を決定することが困難であるためである．通常のスラスタにおける𝑐∗効
率の導出には式 3.6 を用いるが，このスラスタにおいては作動前に Ar ガスのみの圧力が存
在するため，燃焼室圧の定義が困難である．さらにプラズマ生成のため Ar ガスや放電を用
いているため，分母である理論𝑐∗の値が推進剤単体の理論𝑐∗よりも大きくなっていると考え
られる．このグラフでは，通常用いられる𝑐∗効率と Ar ガスのみによる燃焼室圧力（Phase 
























図 3.10 燃焼室特性長さと(a)推力／消費電力，(b) 𝑐∗効率との関係 

























図 3.10 スラスタ作動中の様子（フレームレート: 30fps） 
Nozzle 
Unreacted Propellant 
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れている．同様の現象は𝑃𝐹 =0.8MPaG の条件においてのみ観察されており，𝑃𝐹 =0.6MPaG
以下の実験条件下では確認できない．言い換えれば，推進剤流量が多いときにのみスラスタ
の着火失敗パターンが確認できる．加えて，すべての実験条件においてアルゴンガスの流量












図 4.1 に実験コンフィグレーションを示す．第 3 章で用いた構成とほぼ同一であるが，電
源側の電流制限値をパラメータとして変化させている点が唯一異なる．それぞれの推進剤
供給圧に対し，電流制限値は最初に 0.2 から 1.0A まで 0.2A 刻みの 5 パターンでスラスタ
の作動を試み，作動した条件と作動しなかった条件の間の電流値を設定し，追加でデータの















(b)Unstable operation は 5 回未満の推進剤投入でスラスタの作動を見せるか，あるいは初
回の投入で作動するが，定常な推力値・燃焼室圧を記録しない場合を言う．(c)Operation 
failed は，5 回以上推進剤の投入を試みてもスラスタの作動が起こらない場合と定義する．  
推進剤の着火パターンについては図 4.2 の(a)のような着火を Stable ignition，(b)の 4 回
目のような複数回の投入後に着火したパターンを Unstable ignition，(b)の 1～3 回目の推





図 4.1 実験コンフィグレーション 






図 4.2 スラスタの着火パターン分類 
(a) Stable operation, (b) Unstable operation, (c) Operation failed 












































 (a)  (b) 




 (c)  (d) 
図 4.3 実験結果 
(a)𝑃𝐹 = 0.2MPaG，(b) 𝑃𝐹 = 0.4MPaG，(c)𝑃𝐹 = 0.6MPaG，(d)𝑃𝐹 = 0.8MPaG 




























図 4.4 各実験条件下におけるスラスタ作動パターン 














れる．例えば供給圧 0.4MPaG（?̇?SHP163 = 0.11~0.13[g/s]）条件では，安定作動を行うには
図 4.6 推進剤供給圧と単位質量の推進剤への投入エネルギーの関係 
図 4.5 定常時の推進剤流量および実際の電流値とその時の作動パターン 
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が大きい状態において Phase 3 への移行（推進剤への着火）が行われるため，推進剤着火




剤バルブを OPEN する 0.5 秒前の区間平均で求める．推進剤初期流量は，バルブを OPEN
したのち，推進剤流量が最も大きくなる 0.5 秒間の区間平均の値として定義する．  























図 4.8 推進剤初期流量および Phase 2 の放電特性と推進剤着火可否の関係 
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あるという結果が，推進剤着火時にも適用可能であると考えられる．ただし以上の傾向から
外れる着火失敗パターンの点が，高電流低電圧の領域に 2 点存在しており，これは図 4.8 の


















を引くとすれば，図 4.5 中に示す 2 本の近似直線の間に境界が現れると推察される．あ
る推進剤流量時において，この境界線よりも大きい放電電流が生成可能であれば，スラ
スタは安定作動が可能であると言える． 
図 4.9 Phase 2 における放電の電流電圧特性と推進剤の着火可否 









 スラスタの作動 Phase 2→3 移行時のアルゴンプラズマ放電特性，推進剤初期流および
そのときのスラスタ着火可否の関係を求めることで，推進剤が安定的に着火する放電
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電極間距離を拡張した 2 種類の，計 3 つのスラスタの構成をそれぞれ示している．(a)は先
行研究および第 3, 4 章で用いたスラスタとなっており，𝑑𝑒 = 3.1mmとなっている．(b)およ
び(c)はそれぞれ𝑑𝑒 = 6.7, 10.7mmである．  
電極間距離は，図 5.1 に示すように電極間に配置しているインシュレータの種類や数を変









やインシュレータを覆うハウジングの材質には𝑑𝑒 = 3.1 および6.7mmのスラスタではポリ











図 5.1 各電極間距離のスラスタ 








が，使用する電源が𝑑𝑒 = 3.1 および6.7mmのスラスタでは第 3，4 章と同じ HV-2K10（定格
2kV-1.0A）を用いており，𝑑𝑒 = 10.7mmのスラスタでは 10K05S（定格 10kV-0.5A）を用い
る点が異なっている．これは𝑑𝑒 = 10.7mmのスラスタをHV-2K10の電源で作動させた場合，
供給圧が 0.6, 0.8MPaG の条件下で電源が定電圧（CV）作動をとってしまい，所望の放電
条件が生成できなかったためである．電圧の定格値が大きい 10K05S を用いることで𝑑𝑒 =
10.7mm のスラスタにおいても CC 作動が可能であった．このスラスタにおいても第 4 章
で行なった電流の設定値と推進性能の関係を取得したところ，図 5.3 が得られた．横軸には
電流の設定値をとり，縦軸に各値をプロットしており，すべて𝑃𝐹 = 0.8MPaGおよび最大電圧
3kV の条件下で得られた値となっている．電流の設定値は 0.2～0.5A の間で実験を行なっ
たが，作動が確認されたのが図に掲載している設定値 0.25, 0.30, 0.35A の時のみであった
ためその結果のみをプロットしている（設定値 0.2Aでは推進剤の着火が確認できなかった．
さらに設定値 0.4A 以上ではスラスタに 5A 以上の大電流がながれ，電源がひとりでに作動
を停止することが確認された）．実験の結果，電流の設定値 0.35A のとき平均電流約 0.95A
が実際に生成されることが確認された．これは先行研究および第 3 章における𝑑𝑒 = 3.1mm
のスラスタ作動時に得られた放電電流値と同程度であるため，各供給圧における性能は電
流設定値 0.35A の条件下で取得を行う． 
なお，この電源についても，設定電流値を上昇させると推力・比推力・燃焼室圧などの推
図 5.2 実験コンフィグレーション 
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進性能が向上し，さらに電圧値および推力電力比の値が低下していることなどを確認する
ことができる．これは第 4 章で得られたものと同様の結果である． 
評価項目は第 3，4 章と同様にスラスタ作動停止までの 3 秒間の区間平均を求めることで
導出した． 
図 5.3 電源 10K05S における電流設定値と𝑑𝑒 = 10.7mmのスラスタ性能 
（推進剤供給圧 0.8MPaG の条件下） 














参照されたい．シンボルは〇が𝑑𝑒 = 3.1mm，□が𝑑𝑒 = 6.7mm，𝑑𝑒 = 10.7mmのデータを示
している．なお，図 5.4 および図 5.5 の両者において，𝑑𝑒 = 3.1mmについては全てのデー
タの平均値を標準誤差 1σ のエラーバーとともにプロットしているが，𝑑𝑒 = 6.7, 10.7mmの
データは得られた結果をすべてプロットしている．これは𝑑𝑒 = 3.1mmのデータ数に対して























































図 5.4 各電極間距離のスラスタのおける，推進剤流量と性能の関係 
(a)𝑑𝑒 = 3.1mm，(b) 𝑑𝑒 = 6.7mm，(c) 𝑑𝑒 = 10.7mm 
 
(c) 
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図 5.4 各推進剤供給圧における，電極間距離と性能の関係 
(i) 𝑃𝐹 = 0.2MPaG，(ii) 𝑃𝐹 = 0.4MPaG，(iii) 𝑃𝐹 = 0.6MPaG，(iv) 𝑃𝐹 = 0.8MPaG  
(iii) (iv) 

























𝑃𝑝𝑟𝑜𝑑. = 𝑃𝑐 ×
?̇?SHP163 ?̅?𝑝𝑟𝑜𝑑.⁄


































が 3.1mm と 6.7mm のスラスタの結果を比較すると，ほとんど差が見られない．しかし，




図 5.5 各実験パラメータにおける推進剤の電極間滞留時間 
図 5.6 各実験パラメータにおける推進剤の電極間滞留時間 
































?̇?SHP163 ?̅?𝑝𝑟𝑜𝑑.⁄ + ?̇?Ar ?̅?Ar⁄
 







CEA[63]を用いて得られる推進剤 SHP163 の理論𝑐∗の値は 1417m/s であるため，ここではそ
の値により近い(b)のグラフにおける𝑐∗𝑝𝑟𝑜𝑑.がこのスラスタにおける特性排気速度導出の際
には有効であると考えられる． 
さらに図 5.7，図 5.8 には，各推進剤供給圧ごとに，電極間距離と𝑐∗および𝑐∗𝑝𝑟𝑜𝑑.それぞ




























図 5.7 各条件における特性排気速度の値  
(a)通常の𝑐∗(式 5.5)，(b)燃焼生成物のみを考慮した𝑐∗𝑝𝑟𝑜𝑑. (式 5.6) 
(a) (b) 











図 5.7 各供給圧下における電極間距離と𝑐∗(式 5.5)との関係 











図 5.8 各供給圧下における電極間距離と𝑐∗𝑝𝑟𝑜𝑑. (式 5.6)との関係 
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5.6 電極間距離10.7mmのスラスタにおける作動モードについて 
𝑑𝑒 = 10.7mmのスラスタを用いた実験において，2 回だけ図 5.9 に示すような波形が取得
されている．グラフは各項目の時間履歴を示しており，スラスタの作動条件は𝑃𝐹 = 0.8MPaG
で，電源 10K05Sを用いて電流の設定値 0.3A で作動させた際の波形となっている（設定値




































 Low current mode High current mode 
Voltage, V 1567 1511 
Current, A 0.361 0.713 
Power consumption, kW   0.557 0.631 
Thrust, N 0.652 0.592 
Isp, s 182.3 158.9 
Combustion chamber pressure, MPaA 0.359 0.337 
SHP163 mass flow rate, g/s 0.226 0.239 
Thrust power ratio, N/kW 1.170 0.938 
𝑐∗(Eq. 5.5), m/s 1451.8 1299.9 
図 5.9 異なる 2 つの作動モードを有する波形 
表 5.1 各モードの定常状態における性能 




















図 5.10 各モードにおける電流電圧波形の FFT 周波数解析結果 
(a)低電流モード（図 5.9 前半），(b)高電流モード（図 5.9 後半） 
(a) (b) 







図 5.11 各モードにおけるスラスタ作動の様子 































 𝑑𝑒 = 10.7mmのスラスタを𝑃𝐹 = 0.8MPaG，電源の設定値 0.3A または 0.35A において作











 67   
 
























 得られた実験データから，スラスタが作動 Phase 2→3 へ移行する際の着火に成功す
る際の条件を求めた．着火には Phase 2 におけるアルゴンプラズマの放電条件と推進
剤初期流量によって決定されていると考えられるため，両者を軸にとってプロットし



















ろ，SHP163 の存在のみを考慮した𝑐∗𝑝𝑟𝑜𝑑.が𝑃𝐹 = 0.8MPaGの条件下で𝑐
∗の理論値と実
測値，および推力の理論値と実測値の関係をうまく説明できる可能性が示された． 
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また，竹ヶ原研究室 RCSチームの OB である和田さん，青山翼さんには研究に関して
沢山の手ほどきをして頂き，さらにお忙しい中私の発表資料や論文について添削して頂く
などと大変お世話になりました．皆さんの研究活動に対する姿勢はいつも私の中で手本と
なっていました．そして同期である笠原くん，後輩の松本くん，田島くんは私の研究の中
で欠かせない存在でした．毎日のように実験を実施してその結果に一喜一憂したり，得ら
れた実験データについて一緒に議論したり，実験系のトラブルを遅くまで残って共に解決
したりした事は，私の研究の中で一番思い出深い出来事です． 
研究室の同期である野末くん，工藤くん，長谷川くん，小原研究室の佐藤くんとは授業 
や就活，そしてもちろん研究など様々なイベントを一緒に経験しました．皆さんのおかげ
でこれらを楽しく乗り越えることができました．社会人になってもどこかに遊びに行きま
しょう！そして研究室の先輩である小瀧さん，西尾さん，長尾さん，青山周平さん，杉山
さん，小原研究室の小野さんには研究や就活に関する様々な相談をさせて頂きました．と
ても感謝しています．そして後輩の長峯くん，佐々木くん，大澤さん，神田くん，岸上く
ん，小原研究室の髙橋秀尚くんの熱心に研究に取り組む姿を見て，「自分ももっと頑張ら
ないと！」と刺激を受けることができました．ありがとうございました．また皆で鍋やゲ
ームやりたいですね． 
そして私の友人や所属サークルの皆様には研究外で様々なサポートを頂きました．この
場を借りて感謝申し上げます． 
最後になりますが，これまで私のサポートをしてくださった両親や祖父母に特別な感謝
を述べさせて頂きます．皆様のおかげで私はこれまで健康な生活を送ることができまし
た．本当にありがとうございました．春から社会人となりますが，会社ではこれまで修め
てきた学問や経験をフルに活かし，恩返しができるよう頑張りたいと思います． 
お世話になった皆様，本当にありがとうございました． 
 
 
